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今井   駿 (機械システム工学専攻） 

○  高津 武人（航空宇宙システム工学専攻） 
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1. はじめに  

1.1 研究目的 

近年，大陸間輸送および地球周回軌道への往還輸送システムを革新する必要性が高まってきて

おり，これら航空宇宙機の革新に資するための基盤技術の研究が進められている．研究された基

盤技術を実際に飛行体システムに搭載して飛行実証する事が必要であることから，全長約 3m，

重量 200kg 程度，推力 200kgf 程度のエンジンを搭載しマッハ 2 程度で超音速飛行するフライン

グテストベッド（飛行実験機）としての小型無人超音速機を設計・試作する計画を進めている． 
飛行実験機の構造技術としては，複合材を用いた 適構造手法を構築し，革新的な空力弾性構

造を開発することを目指している．そのためには，航空機構造に関する既存の技術・手法に習熟

し，機体全体の構造設計ならびに強度評価を積み重ねることが重要である．このための準備とし

て，本研究では，自作 GFRP 試験片の引張試験と同 GFRP 桁の曲げ試験を実施し，複合材の物

性値の予測や FEM 解析手法の検討を行っている．また，小型無人超音速機のプロトタイプの主

翼をモデルとした模擬主翼構造を製作し，静強度試験と NASTRAN による FEM 解析を比較する

ことによって，,FRP複合材構造体の強度試験方法の整備および構造強度の検証を行なっている． 

 
図１：小型無人超音速機の機体形状 

   
 図２：プロトタイプのモックアップ         図３：模擬主翼構造 
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２. 研究成果 

2.1 自作 GFRP 試験片の引張試験および自作 GFRP 桁の曲げ試験 

GFRP 試験片の物性値測定では，ヤング率，ポアソン比共にばらつきが見られた．これは，試

験片固定部の滑り等によるものと考えられる．曲げ試験では，複合材料工学における材料力学的

手法(1)より求めたヤング率の理論値 E=12.3 と E=8.63 を用いて主応力を算出した．実験値を比較

してみると，E=8.63GPa の場合においての①の場所での主応力が解析値とほぼ一致した．②で

は差が見られたが，歪みゲージの範囲が広かったため広い範囲で歪みを読み取り，これらの要因

で誤差が生じたのではないかと考えられる． 
以上の結果から，引張試験では理論値と実験値はおおむね近い値を示したものと確認できたが，

桁の曲げ試験では限定的な条件でしか一致性を確認することができなかった．引張試験で得たヤ

ング率を曲げ試験に用いる場合は適切に補正する必要がある． 

 
 

 

図４：桁の曲げ解析結果 
 

表１：GFRP 桁の曲げ試験結果 

 
theoretical 

value 
Analytic value

experimental value 

for E=12.3GPa 

experimental value 

for E=8.63GPa 

① 4.73MPa 4.61MPa 6.84MPa 4.8MPa 

② 2.45MPa 2.54MPa 2.72MPa 1.91MPa 

 

2.2 模擬主翼構造の静荷重試験結果 

模擬主翼構造の静荷重試験より，外翼側よりも内翼側で大きい変位量を示す傾向が確認できた．

これは，主翼断面の弾性軸が翼根では後方に偏っているためと考えられる．そこで，5kgf 荷重時

を基準として変位の計測値から翼弦方向の捻れの中心を求めると，図 6 のようになり，捻れ中心

が後縁近傍にあることが解る．ただし，計測された変位量には翼幅方向に分布する撓み量および

捻れのほかに翼断面形状の変形も含まれているため，各断面で翼弦方向に複数の計測点を設けて

一層詳細に変位分布を計測する必要がある． 
後に，NASTRAN による変位解析結果と試験結果より算出したたわみ推定量の比較を図 7 に

示す．図 7 のそれぞれの折れ線は図 5 における測定点 A～E に対応している．グラフより，C2
については以下のグラフの通り良好なすり合わせを行う事が出来た．しかし，他の個所について

は実験値側が大きく，概ね 2～4mm 程度のオーダーで差異が発生する．今後，モデルの改良や冶

具部でのガタつきを排除し，精度を上げる必要がある．特に，ガタつきについては致命的な誤差

を生ずるため，優先的に改善する必要がある． 

① ②
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図５：主翼模擬構造の変位測定位置       図６：50%翼弦における変位量 

 

 
図７：試験および FEM 解析のたわみ推定量の比較 

 

3. まとめ 

自作 GFRP 試験片の引張試験では理論値と実験値がおおむね近い値を示すこと，GFRP 桁の曲

げ試験では測定箇所①では E=8.63GPa の場合の実験値が理論値・解析値に良く一致することが

確認できた．ただし，GFRP 桁の曲げ試験では測定箇所②では一致が良くない．理論や FEM 解

析では疑似等方性を仮定しているのに比して，実験で用いた GFRP 材は異方性を有するためと推

察される．今後は GFRP の製作上のバラツキも考慮した上で，測定した物性値の取り扱いについ

て検討する必要がある． 
また，模擬主翼構造を設計・試作し，静強度試験によって前縁・後縁の変位を計測し，変形挙

動を調べた結果，以下の事項が判明した． 
１）後退翼であるため，捻れ中心は後縁近傍にある． 
２）捻れ中心が後縁近傍にあるとはいえ，後ろ桁だけでは強度上不利であり，翼厚の大きい箇

所に前桁を設けることは強度上極めて有効である． 

３）その場合，荷重倍数 6 程度までの空力荷重に耐える． 
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